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摘要 一种以后掠 “ 薄三角翼为主要特征的典型航空航夭飞行器模型 , 在激
波管凤洞马赫数为 和 两种条件下 , 攻角范围 ” “ , 用模型 自由飞方法
测量了它们的轴向力系数、 法向力系数和俯仰力矩特性 。 相应的实验雷诺数分别为
‘ 和 ‘ , 这两种流动条件均属于稀薄气流的滑流区。
实验结果表明在 。 和 两种条件下 , 两种剖面外形模型的升力系数和阻
力系数均随攻角加大而递增 , 其变化规律有很好的一致性 , 且对马赫数并不敏感 , 但从体轴
系来看 , 不仅两种模型的轴向力系数不同 , 而且因粘性千扰的缘故 , 同一模型 在 。 二
时比 。 一 时有相对较大的轴向力系数 , 但两者随攻角变化的规律一致 , 且
当 “ 时接近牛顿值 。 此外 , 实验表明两种模型的压心系数随攻角均没有明显变化 。
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引 言
现代高超声速飞机的一体化设计思想使机身与机翼融为一体 , 机身的下表面作为超
声速燃烧冲压发动机的一部分 , 空气经机体头部的激波压缩再进入燃烧室 , 而燃烧后的
气体则主要通过机体后身呈喷管型的下表面来膨胀 。 这样升力主要由头波后的高压力来
提供而并不需要一个很大的机翼面积 , 因此其外形与通常的亚声速或超声速飞机并不
一样 , 图 是美国 提供的一种典型的构想 仁’〕。
对这种类型飞行器的高超声速气动特性的实验研究 尚未充分开展 。 本文为开展初步
的实验研究 , 特别着重于这类外形在稀薄气流条件下的气动力特性 , 专门设计了一种薄
三角翼外形 , 其上 、 下表面由不同剖面外形构成 。 翻转 “ 后可作为两种不同的特定
形状 , 以资比较它们在滑流区中大攻角的气动力特性 。 一方面用以考核实验方法和实验
能力 , 同时由于这一范围中这种类型模型的气动实验数据甚少 , 本实验结果还可作为理
论或工程计算方法的参考数据 。
实验是在力学所激波管风洞马赫数分别为 和 两种条件下进行的 , 相应的
国家自然科学基金资助项目 。
本文于 年 , 月 日收到 , 年 月 通日收到修改 稿 。
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流动条件属滑流区 。 由于薄翼模型以及大攻角实验的要求 , 采用模型 自由飞方法进行气
动力测量 。 以下就实验装置 、 测试和模型以及测定结果作一简单叙述 。
丈二赢
, , 少礴鹦
图 一体化设计的空天飞机构想
时
。 。
一 、 实 验 描 述
实验在 一 高超声速激波管风洞中进行 , 该设备驱动管内径 由氢 气并适当
加氮作驱动气体 , 以达到缝合驱动的工作条件 被驱动管的内径 , 长度 ,
以空气为工作介质 , 形成激波马赫数为 的驱动条件 , 并在喷管人 口处达到滞
止温度 一 , 压力 尸 。一 可有 毫秒准定常工作时间 。 经高超声速喷管
的膨胀加速 , 相应于两种不同的喉道截面 , 分别产生 。 一 和 一 的均匀流
场 , 流动参数见表 , 有关设备及调试细节参考文献〔 〕。 这两种高超声速流所相应的来
表 实验的流场参数
二
。
。 。 。
一
翌些竺 一 ,一少一一 兰 、
一 罗
“ · 。 · , ·
。
。 。
流雷诺数分别为 只 一。“ 和 ‘ , 以模型实际长度 一
为特征长度 , 则流动的特征雷诺数为 ‘ 和 ‘ 。 按划分稀薄气
体的努森数来标志 , 则此流动条件下分子平均 自由程分别为 和 , 努
森数为 。一 和 。 这一实验条件已在连续流边缘并进人滑流区 , 计算中 ,
壁面无滑移条件不再有效 , 因此对在这种情况下模型气动特性系数的实验结果具有较大
意义 。
模型选定由半个椭圆锥和半个割圆锥所构成的三角翼 、 身一体化的典型外形 , 见图
。 该模型左右平面对称 , 而上 、 下面由不同剖面的外形构成 , 当翻转 。 时 , 可代
表两种不同迎风面外形 , 以比较不同的气动特性 。 图中所画位置为 模型 , 当割圆面
为迎风面时则为 模型 , 椭圆锥底部长轴为 , 短轴为 , 割圆锥底部
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直径为 , 所取弦长为 构成模型底平面与对称轴垂直 , 机体半锥角为
“ , 即机翼后掠角为 “ 。 模型由硬质发泡塑料模注成型 , 因此外形重复性较好 ,
七
图 实验模型外形和尺寸
实测模型抽样结 果 的平 均 尺 寸 如 图中所
注 。 由于加工工艺的原因无法得到模型尖
顶 , 于是作 一 的修圆平滑 , 在
图中注出了理论尖点位置 , 作为压心和力
矩系数的参考点 。
模型 自由飞方法是一种无支杆的非接
触式气动力测量方法 , 由记录受气动载荷
支配作自由飞运动的模型轨迹 , 来换算其
气动力系数 。 它特别适用于大攻角和薄翼
对支架干扰难以处理的情况 。 模型的运动
由同步控制的高速摄影系统记录 , 经测读 、
处理获得等姿态 或少量旋转 模型质心的运动记录并得到其运动加速度 。 由于已知模型
的物理 、 几何参数和动压值 , 即可知所得气动力系数的诸分量 。
二 、 气动力系数的修正牛顿公 式估算
牛顿理论指出 在高超声速流中物体所受的力只与物体面元和该面元与气流方向的
倾角相关 , 即对面元有
, , ,
二 , 刀
其中 刀 为面元的法线方向与气流的夹角 , , 二 为驻点压力系数 。
基于上述思想 , 我们任意选取模型上一面元 , 求出其所受的力 , 然后积 分整个物
面 , 即求出模型所受的力 。 模型坐标见图 。
二
入仁
二乒答卜
““
·
、
一
仪
’
已口
, 军
一夕之
。
图 模型体轴系及面元选取图
图中 为任一点处的切线 沿 二 轴 方向与 轴的夹角 , 沪 为在任一 夕。 平面中 , 任一
点处的法线与 轴的夹角 。 所以对任一面元有
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面元所受的法向 力为 一 ,
其中
侧 一 ’ 二 口 丫
‘ ’ 二 夕
, , , 叮 , , 。 二 一
整个物体所受的法向力为
匀 。二 ’叮 侧 ’ 义 夕
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‘‘、,︺尸,
一
一 一 夕
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同样 , 轴向力为
一 , 。 二
经过推导得出
对 模型 , 其截面为椭圆 , 则有
︸,
口刀‘一 一 ’ 训 夕
’ 二 ’ ’二 夕’万
戈
’
’了 ’义 ’一 ’ ‘
,口‘
切 一 一
夕。
对 模型 , 其截面为割圆 , 则有
︸月
刀工一 土 侧 犷 几
, 十 凡 , 干 认夕户少二子
劣
中 一 二
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应用上述公式 , 求出 、 两种模型的法向力系数和轴向力系数用以与实验结果作
比较验证 。
三 、 实验结果和讨论
实验测得 模型在两种实验条件下的法向力系数如图 所示 。 图中还画出了按修
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正牛顿公式计算的结果 虚线所示 。 法向力系数在这两种 数条件下 , 呈现一致的规
律 , 并和牛顿值吻合得很好 。
轴向力系数的结果示于图 , 其值高于牛顿预示值 , 但在攻角小于 。 时保持了与
其一致的变化斜率 , 并可明显地看出 , 在 。 一 时有较 一 时为高的轴向力
系数 , 主要是由于前者气流更为稀薄 , 粘性影响更大的缘故 。 用粘性千扰系数 夕二来看 〔” ,
沪 沪
一 且一一 一 」 — 一一
, 习匕
了 口 口 。
。 。刚
, 产
, , 尹
一 一 止一一一一 。
亡一
卜﹂,拓
图 摸型在两种马赫数条件下的法向力系数
爪
这里
图
。
模型在 两种实验条件下的轴向力系数
饥
夕
’ 。 二 二侧 二
了
其中 二是与气流温度 、 壁面温度以及来流马赫数相关的反映粘性的因子 , 针对两种实
验条件下 , 夕二分别为 和 , 因此在 。 二 时有更大的粘性影响 , 因而轴向
力系数偏高 。 轴向力系数的变化在攻角大于 “趋于平缓 , 在 一 “ “ 范围中不象
修正牛顿公式那样一直上升 , 而是几乎没有变化 , 其值反而小于牛顿值 , 这一变化趋势
一方面反映了当攻角加大时粘性影响相对减小 , 同时亦与流动在背风面分离有关 , 翼前
缘的三维效应亦会使得压力分布偏离简单的牛顿理论预示值 。 但两种不同粘性影响的存
在 , 保持了轴向力系数在整个攻角变化范围中的差异 。 两种模型的力矩特性 , 由实验测
得结果表明 , 压心位置随攻角几乎没有变化 , 又 。 , 一 二。 , 一 这里 为模型特征
长 , 因此力矩系数有与法向力系数一致的变化特征 。
下面来比较同一来流条件 下 , 、 两种不同模型的气动力特征的差异 。
以法向力系数来看 见图 , 模型的法向力系数低于 模型 , 当攻角大于 “ 后 , 两
厂〔’、
模型
模型
, 厂
、 卜
模型
模型
咨
图 二 二 时两种模型的法向力系数
一
图 二 二 时两种模型的轴向力系数
廿
。
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者趋于一致 , 其值接近牛顿预示值 。 两种外形的轴向力系数值均较修正牛顿公式预示值
高并呈一致的变化趋势 。 同时 模型 的轴向力系数比 模型小 , 但当攻角大于 。 后 ,
两者都趋于不变并与牛顿预示值接近 见图 。
从风轴系来看 , 两种模型在不同马赫数的实验条件下所得的阻力系数和升力系数随
攻角的变化示于图 。 同一种模型的力的系数在这两种实验条件下 , 并没有明显差异 ,
型型 认
”
图 两种模型的阻力系数
但 、 两种模型的差异则可比较明显看出
但在攻角大于 “ 后 , 两种外形的值趋于一致 。
图 两种模型的升力系数
全
模型的升力 、 阻力系数都比 模型低 ,
四 、 结 论
本文在激波凤洞 。 及
「
二 两种高超声速稀薄气流中 , 用模型自由飞
方法测量了一个后掠角为 “ 的三角翼身一体化典型模型的纵向气动特性 。 虽然 , 在来
流动压较低的滑流区条件中 , 而测得数据规律性较好 , 并反映了不同外形的气动力系数
的差别 , 说明测力是成功的 。 但必须指出 实验测量误差仍嫌偏大 , 其主要来源于从实
验记录照片对运动姿态和位置的判读 。 实际运动记录的判读结果 , 在同一名义条件下 ,
气动力合力重复几次的误差 , 大部分均在 士 以下 , 而其方位角则散布较大 , 尤其对
气动力系数值较小的轴向力系数 , 则影响较大 。
初步的实验研究表明了滑流区中这种三角翼身一体化模型在大攻角时的气动力系数
对于迎风面外形的差异是十分敏感的 , 而对不同马赫数及努森数的流动条件所引起的差
异相对较小 , 只是轴向力系数因对粘性参数敏感而有所反映 。 修正牛顿公式的估算 , 对
法向力系数的变化与实验值有一致的规律 , 但对轴向力系数由于粘性影响的存在而明显
偏离 。 因此 , 对此滑流区条件下的气动力系数的预示 , 必须寻求更为合理的模型 。
本实验工作在中国科学院力学研究所激波管和激波风洞实验室完成 , 得到 了实验室
的大力支持 , 在此表示感谢 。
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